























Filters  (SPKF)  applied  to GPS­Only  estimation  problem  for  high­integrity 
navigation  in  aviation  applications.  Navigation  systems  used  for  aircraft 
approach and  landing must meet strict  requirements for accuracy,  integrity, 
availability and continuity. Modern GPS is capable of meeting the accuracy 
and availability requirements, however the  integrity and continuity required 
for  approach  navigation mandate  the  use  of  additional  sensors  to meet  the 
standards. Modern signal processing techniques can allow greater capability 




(LSQ).  The  fault  detection  algorithms  are  then  developed  for  the  SPKF
filters  based  on an  approach used  for  high­grade  navigation  systems.  It  is 
hypothesised  that  since  the SPKF can provide a more  accurate  estimate  of 
the state covariance, then the fault detection scheme,  including the integrity 
protection  level, will  be more  reliable.  Comparisons  of  the  fault­detection 
performance  against  current  techniques  are  presented.  Finally,  conclusions 
are  drawn  as  to  the  overall  benefits  of  the  SPKF  approach  to  navigation 
integrity.  It  is  demonstrated  that  whilst  the  accuracy  of  the  SPKF  is  not 




The  future  of  General  Aviation  (GA)  will  require  high  integrity  and  high  continuity 
navigation  in  order  to  fully  realise  the  benefits  of  concepts  such  as  Automatic  Dependant 
Surveillance Broadcast (ADS­B), Highway­in­the­Sky (HITS) and Synthetic Vision Systems 
(SVS).  Integrity  of  a  navigation  system  refers  to  the  system's  ability  to  alert  the user,  in  a 
timely manner, when its’ information should not be used. Continuity is the probability that the 
system will be available without interruption for the desired duration. There is little doubt that 
Global Navigation Satellite Systems (GNSS), such as the Global Positioning System (GPS), 
will  play  a  major  role  in  fulfilling  this  requirement  for  many  users  throughout  the  world, 
however due to various factors, GNSS augmentation systems will be required to ensure their 
integrity for safety critical applications. 
The  Ground­based  Regional  Augmentation  System  (GRAS)  has  been  proposed  as  a  cost 
effective means of overcoming  the  limitations of GPS  for use  in  aviation  (Murphy, 2000). 
GRAS uses a network of reference stations over a wide area to continually monitor the GPS 
in a similar manner  to Space Based Augmentation Systems  (SBAS) such as  the Wide Area 
Augmentation  System  (WAAS).  A  second  network  of  VHF  broadcast  stations  is  used  to 
transmit this integrity information to users in the service volume. The infrastructure for such a 
network already exists in Australia in the form of the aviation VHF voice network. 
However  even  with  integrity  information  from  a  GRAS,  high  continuity  of  integrity 
information cannot be guaranteed  to  the user due  to  the continued possibility of outages or 
faults due  to  local effects  such as  terrain masking,  intentional or unintentional  interference, 
multipath or receiver faults.  Therefore, an autonomous integrity scheme is required to protect 
the  final  information  presented  by  the  navigation  system.  A  multi­sensor  approach  is 
favoured, since modern GA aircraft will likely include a range of sensors which can be used 
to improve the navigation on board the aircraft.    In order  to fuse this  information, recursive 
Bayesian  filtering  is commonly  used, particularly Extended Kalman Filters  (EKF).   One of 
the  limitations  of  the  EKF  is  that  the  pseudo­covariance  information  used  by  the  filter  to 
calculate  the Kalman  gain  could  be  unreliable  (Bar­Shalom  et  al.,  2001),  thus  its  use  in  a 
safety­critical  integrity  scheme  is  not  desirable.    The  SPKF  is  claimed  to  produce  more 
accurate covariance estimates, since it uses the true non­linear system dynamic model, rather 
than  a  linearised  model,  to  complete  the  time  update  (Julier,  2004).    Previous  work  has 
validated  the  SPKF  accuracy  for  integrated  navigation  applications  (van der Merwe,  2004; 
Wendel et al., 2006), however this work has not addressed the benefits to navigation system 




with  the  Extended  Kalman  Filter  (EKF)  and  snapshot  Least­Squares  Residual  (LSQ).    An 
analysis  of  the  state  and  covariance  estimation  accuracy  is  carried  out.  For  the  integrity 
analysis,  a  baseline  snapshot  integrity  scheme  for  the  LSQ  is  compared  with  a  separation 
based integrity scheme for the EKF and SPKF.  This paper begins with a technical description 







hundreds  or  thousands)  of  ‘particles’  are  sampled  from  an  arbitrary  prior  distribution  and 
propagated  through  the  system  dynamics  thus  preserving  the  true  posterior  probability 
distribution.  Particle  filtering  is  extremely  computationally  intensive  and  has  the  added 
complication  of  requiring  a  re­sampling  scheme.  In  the  sigma­point  approach,  rather  than 








Sigma Point Generation is  the first step in evaluating the SPKF.  The system state vector  is 
denoted as x, process noise as w and measurement noise as n.  An augmented state vector, x a , 
and covariance P a , is generated by concatenating the system state with process noise states, w, 
and  measurement  noise  states,  n,  as  shown  in  Equation  1  and  Equation  2.  The  total 
dimension of the augmented state vector, Na, defines the dimension of each sigma point.  The 
number of  sigma points  required is  typically 2Na+1, however other  formations are possible 
which only need Na+1 points.  A matrix of dimension Na ´  (2Na+1) is required to track the 
total system state using sigma points. 

















points,  superscript  ‘w’  the  process  noise  sigma points  and  superscript  ‘n’  the measurement 














i  1 | 1 1 | 1 ˆ - - - - ± =  P x z c  (4) 
The  parameters  of  the  SPKF  are  given  by  the  Unscented  Transform  weighting  scheme 
equations 5­10. 
U a N l z + =  (5) 






















i  w w =  (10) 
For this paper, αU = 0.1, βU = 2 and κU = 0.  The state prediction is calculated by propagating 
the  sigma points  through  the  system dynamics  and  integrating,  then  finding  the mean  and 
covariance of the transformed points. 
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1 | 1 | , 1 | 1 | , 1 | ,  ˆ ˆ  x x P c c  (13) 
The measurement sigma points are generated as a non­linear function of the state sigma points 
and  measurement  noise  as  shown  in  Equation  14.    The  predicted  measurement  mean  and 
covariance are calculated from the measurement sigma points as shown in Equations 15­16. 
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1 | 1 | , 1 | 1 | , 1 | ,  ˆ ˆ  y yP g g  (16) 
Finally, the state­measurement cross covariance is calculated as shown in Equation 17. 
( )( ) å å 
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1 - =  y xy k  P P K  (18) 
( ) 1 | 1 | |  ˆ ~ ˆ ˆ - - - + =  k k k k k k k k  y y K x x  (19) 
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measurement  model  for  the  estimator  is  chosen  (Brown  and  Hwang,  1997)  and  discussed 






jerk),  plus  two clock  states  (bias  and drift  rate)  are  tracked  resulting  in  a  fourteen  element 
state vector.  The clock model  is a simple random­walk model for  frequency error which is 
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geometry  of  the  GPS  constellation.    It  represents  the  ratio  of  satellite  ranging  errors  to 
position errors and may be calculated from the SPKF parameters as shown. 
( ) ( ) T xy x equiv  P P H  1 - =  (24) 














threshold.    If  the test statistic exceeds the threshold, a  fault  is declared.  The test statistic  is 
formed  by  differencing  the  outputs  of  each  sub­filter  to  a  filter  which  incorporates  all 
measurements.  The separation vector for each j th sub­filter is: 




j j  β β = G  (27) 
The test statistic covariance is then calculated as: 
k k x j k k x j  | , , | ,  P P B - =  (28) 
Accurate covariance estimation is very important here, since it is used directly to calculate the 
separation  covariance.    This  separation  covariance  is  subsequently  used  to  calculate  the 
detection threshold and protection level.  If the state covariance estimate were underestimated, 










The protection level  is a fundamental measure of system integrity.   This paper  is concerned 
primarily  with  the  Horizontal  Protection  Level  (HPL)  which  describes  a  radius  in  metres 
around  the  aircraft  containing  the  true  position.  The  protection  level  comprises  of  a 
combination  of  the  fault­free  protection  level  (HPLH0)  and  the  fault­in­progress  protection
level  (HPLH1).  HPLH1  is  not  calculated  in  this  analysis,  since  it  is  not  expected  to  be 
dominant  (RTCA,  2001).  The HPLH0  for  each sub­filter  is  calculated  from  the  sum of  the 
threshold, TDj, and the fault­free error, Aj.   This  is depicted graphically in Figure 1  for a 1­ 





, P l =  (30) 





j j j  A TD HPL + =  (31) 
The maximum HPL of each sub filter is taken as the fault­free hypothesis protection level. 






The  real­time  broadcast  ephemeris  was  used  to  process  the  data  and  standard  real­time 
ionosphere and troposphere error corrections were applied.
A  snapshot  least­squares  residual  (LSQ)  solution  and  an  Extended  Kalman  Filter  (EKF) 









For  the  dynamic  test,  a  Spirent  GSS6550  GNSS  Signal  Simulator  was  used  to  generate  a 
trajectory  typical  of  a  general  aviation  aircraft  flying  a  holding  pattern  and  approach  to 
landing.  This was a standard IFR holding pattern with 1 minute legs and rate 1 turns.  The 
duration  of  this  test  was  approximately  23 minutes.  The  horizontal  and  vertical  profile  is 



















difference  to  be  noted  between  the  three  filtering  strategies.   The RMS  errors  tabulated  in 
Table 2  show  the  recursive  solutions exhibiting slightly worse errors  than  the  least  squares 
(note that these results do not include the initialisation of the filter, which is included during 
the first hour of the figures above). 
North  East  Down  3DRMS  % Change 
LSQ  3.51m  2.85m  17.11m  17.70m 
EKF  3.54m  3.00m  17.42m  18.03m  +1.87% 
UKF  3.53m  2.95m  17.24m  17.84m  +0.82% 
Table 2:  RMS Error Comparison – Static 
Examining the covariance estimates, shown in Table 3, it is clear that the recursive solutions
both  exhibit  much  lower  covariance  than  the  least  squares.    This  is  expected  since  they 
incorporate much more  information  about  the  state  in  the process model  and  by using past 
measurements.  Importantly,  the overall  average 3D covariance  for  the UKF was 2m larger 
than the EKF.  The 2­σ covariance estimate for the UKF (21.02m) bounds the 3DRMS error 
by  3.18m,  however  the  EKF  2­σ  covariance  estimate  (17.3m)  underestimates  the  actual 
3DRMS error by 0.73m.   This  result highlights  the better  reliability of  the UKF covariance 
estimate  as  an  indicator of  the  actual 3DRMS error,  although  it  is  at  the  sacrifice of  being 
slightly conservative. 
North  East  Down  3D  % Change 
LSQ  5.82m  4.75m  11.89m  14.31m 
EKF  3.15m  5.85m  5.55m  8.65m  ­39.55% 
UKF  3.47m  7.18m  6.84m  10.51m  ­26.55% 




















The results for  the dynamic test accuracy are presented in Table 4.   Once again,  there is no 




minutes,  which  does  not  provide  a  large  variation  in  satellite  geometry  to  gain  a  realistic 
picture of long term errors. 
North  East  Down  3DRMS  % Change 
LSQ  0.18m  0.21m  0.59m  0.65m 
EKF  0.18m  0.21m  0.61m  0.67m  +2.79% 
UKF  0.18m  0.21m  0.59m  0.65m  +0.00% 
Table 4:  RMS Error Comparison ­ Dynamic 
The covariance results are similarly inconclusive due to the short data set.    In this case,  the 
EKF covariance  is  slightly  larger  than  the UKF.    In order  to properly validate  this  result,  a 
much  longer dynamic trial would be needed  to confirm  that  the  results approach  the  results 
obtained during the static scenario. 
North  East  Down  3D  % Change 
LSQ  4.92m  2.11m  9.39m  10.84m 
EKF  0.63m  3.39m  2.99m  4.56m  ­57.9% 
UKF  0.62m  2.84m  2.75m  4.00m  ­63.1% 
Table 5:  Standard Deviation Estimate (1­σ) Comparison ­ Dynamic 
6.4.  Dynamic Test Protection Level
This  section  presents  the  results  of  the  protection  level  calculation  from  the  dynamic  test. 
Once again it is shown that the UKF based HPL is slightly larger than the EKF based result, 













implementation.    Despite  having  to  track  a  large  number  of  sigma  points,  speed  was  not 
noticeably faster or slower than the EKF, although formal measurements were not carried out 
for  the  Matlab  implementation.  Speed  is  not  considered  an  impediment  to  real­time 
operation. 
In terms of accuracy, the SPKF is not significantly different to the EKF or Least­squares, and 
this  result  is consistent with  results presented elsewhere  (Wendel et  al., 2006).  Claims  that 
the SPKF is significantly more accurate than the EKF were not realised in these experiments, 
with  the  EKF  accuracy  being  only  1­3%  worse  than  the  SPKF  for  the  tests  undertaken. 
However,  significant  differences  were  noted  with  the  covariance  estimation.    The  mean 
covariance of the SPKF was nearly 2m greater than the EKF over the 24 hour static trial.  This 
result was not noted in the short dynamic trial, however a much longer trail would be required 
to  confirm  this.  Whilst  it  is  difficult  to  empirically  validate  the  SPKF  as  being  a  more 
accurate  measure  of  covariance,  given  the  many  assumptions  made  regarding  GPS  errors, 
analytically it is a more robust approach since important information regarding the interaction
of errors in each state is not lost in a linearisation process.  Since the fault detection threshold 
and  protection  level  calculations  rely  on  this  critical  information,  the  SPKF  yields  a  more 
robust  and  reliable  fault  detection  scheme.  This  hypothesis  was  demonstrated  in  the 
experimental results. 
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